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Abstract 



The purpose of the invention is a structure element, particularly an lower wing element of an aircraft, 
manufactured from a rolled, extruded or forged product made of an alloy with composition (% by weight): 
Cu=4.6-5.3, Mg=0.10T0.50, Mn=0. 15-0.45, Si <0.10, Fe<0.15, Zn<0.20, Cr<0.10, other elements <0.05 each 
and <0.15 total, the remainder being Al treated by solution heat treating, quenching, controlled tension to 
more than 1.5% permanent deformation and aging 
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(54) Element de structure d'avion en alliage Al-Cu-Mg 



(57) L'invention a pour objet un element de stnjctu- 
re, notamment un 6I6ment d'lntrados d'aile d'avion, rea- 
list k partir d'un prodult laming. fil6 ou torg6, en alliage 
de composition (% en poids) : 

Cu: 4,6-5,3 Mg : 0,10-0,50 Mn : 



0,15-0,45 Si < 0,10 Fe < 0,15 Zn < 
0,20 Cr < 0,10 autres 6l6ments < 0,05 cha- 
cun et < 0,15 au total, reste A1 traits par mise en solu- 
tion, trempe, traction contrdl6e h plus de 1 ,5% de defor- 
mation penman ante et revenu . 
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Description 

Domaine de i'invention 

5 [0001] L'lnvention concerne des Elements de structure d'avlon, notamment des panneaux de peau et des raidlsseurs 
d'intrados de voilure pour avions commerciaux de grande capacit6, r6alis6s ^ partir de prodults lamines, fil6s ou forg6s 
en alilage AlCuMg k \-6iaX trait§ par mise en solution, trempe et revenu, et presentant, par rapport aux produits de Tart 
anterieur utilises pour la meme application, un compronnis ameiiore entre les differentes propri^tes d'emploi requises. 
[0002] 1-a designation des ailiages et des dtats mdtallurglques utllis6e ci-apr^s corespond ^ la nomenclature de 

10 I'Alunninum Association, reprise par les nomnes europeennes EN 515 et EN 573 partie 3. 

Etatde la technique 

[0003] Les alles d'avions commerciaux de grande capacit6 comportent une partie sup6rieure (ou extrados) consti- 
15 tuee d'une peau fabrtquee a partir de toies epaisses en alilage 7150 k r6tat T651 , ou en alliage 7055 a I'etat T7751 
ou 7449 k r6tat T7951, et de raldisseurs fabriques a partIr de profiles du meme alilage, et une partie inferieure (ou 
Intrados) constitute d'une peau fabriqu6e k partir de t6les 6paisses en alliage 2024 k r6tat T351 ou 2324 k r6tat T39, 
et de raldisseurs fabriques k partir de profiles du meme alliage. Les deux parties sont assemblies par des longerons 
et des nervures. 

20 [0004] L'alllage 2024 selon la designation de I'Aluminum Association ou la name EN 573-3 a la composition chimlque 
suivante {% en poids) : 

SI < 0,5 Fe<0,5 Cu : 3,8 - 4,9 Mg: 1,2 -1,8 Mn : 0,3 - 0,9 Cr < 0,10 Zn < 0,25 Tl<0,15 
[0005] Dans le but d'amiliorer le compromis entre les differentes propriites requises, notamment la resistance me- 
cantque et la tenacity, diverses solutions alternatives ont et6 proposees. Boeing a d6velopp§ I'alliage 2034 de 
25 composition : 

Si<0,10 Fe<0,12 Cu:4,2-4,8 Mg : 1,3 - 1 ,9 Mn : 0,8 - 1 ,3 Cr<0,05 Zn < 0,20 Ti<0,15 Zr: 
0,08-0,15 

[0006] Get alliage a fait I'objet du brevet EP 0031 605 {- US 4336075). 11 prisente, par rapport au 2024 k rttat T351 , 
une mellleure limite d'tlasticitd spicifique due a faugmentatlon de la teneur en manganese et k I'ajout d'un autre 
30 antirecristallisant (Zr), ainsi qu'une tinacitt et une resistance k la fatigue amiliordes. 

[0007] Le brevet US 5652063 (Alcoa) concerne un 6l6ment de structure d'avion r6alis6 k partir d'un alliage de com- 
position (% en poids) : 

Cu: 4,85 -5,3 Mg: 0,51 -1,0 IVIn : 0.4 - 0,8 Ag : 0,2 - 0,8 Si < 0,1 Fe < 0,1 Zr < 0,25 avecCu/Mg 
compris entre 5 et 9, 

35 [0008] La t6le de cet alHage k I'ttat T8 presehte une limite d'dlasticit6 > 77 ksi (531 MPa). L'alliage est particullerement 
destine aux avions supersoniques. 

[0009] Le brevet US 5593516 (Reynolds) concerne un alliage pour applications a6ronautiques contenant de 2,5 k 
5,5% Cu et 0,1 & 2,3% Mg, dans tequel les teneurs en Cu et Mg sont maintenues en dessous de leur iimite de solubilite 
dans t'aluminium, et sont Il6es par les Equations : 
40 Cu^ax = 5,59 - 0,91 Mg et Cu^jp = 4,59 - 0,91 Mg 

[0010] L'alliage peut contenir egalement : Zr < 0,20% V < 0,20% Mn < 0,80% Ti < 0,05% Fe < 0,15% Si 
<0,107o 

[0011] Les brevets US 5376192 et US 5512112, issus de la meme demande Initiate, concernent des ailiages de ce 
type contenant de 0,1 ^1% d'argent. On peut remarquer que I'utlitsation d'argent dans ce type d'alliage conduit k une 

45 augmentation du coQt d'6iaboration et des difficultes pour le recyciage des chutes de fabrication. 

[0012] Par ailleurs, on connalt depuis de nombreuses annees des ailiages du type « AU6MGT » selon I'ancienne 
designation des ailiages en France. Le brevet FR 1379764, d6pos6 en 1963 par Pechiney. concerne I'utilisation d'un 
alliage de ce type de composition : Cu : 5 - 7 Mg : 0,10 - 0,50 Mn 0,05 - 0,50 Si < 0,30 Fe < 0,50 Ti : 0,05 - 0,25 pour 
la fabrication de bouteiiles pour gaz comprimes. 

so [0013] L'Aluminum Association a enregistre en 1976 I'alliage 2001 de composition : 

Cu:5,2-6 Mg:0,20-0,45 Mn:0,15-0,50 Si<0,20 Fe < 0,20 Cr < 0,10 Zn<0,10 Ni<0,05 Ti 
< 0,20 Zr < 0,05 

[001 4] A la connaissance des inventeurs, II n'existe pas d'autre utilisation industrielle de cet alliage que les bouteiiles 
de gaz comprimes fabrtquees par fllage Inverse. 

55 

Probieme pose 

[0015] Dans la constmction d'avions commerciaux, la tendance actuelle est k Tutllisation croissante de produits tres 
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6pais, dans la masse desquels les 6l6ments de structure sont usin6s. Par example, pour certains avions de petite 
dimension, les peaux de voilure sont usinees k partlr de tdles relativement 6palsses afin de penmettre I'usinage dans 
la masse des raldisseurs de voilure, aiors que ceux-ci sont habitueilement r^alisds k partir de profiles ou de tdles 
pll^es, et sont ensuite fixdes m^caniquement k la peau. L'usinage integral dans la masse de Tensemble peau-raidis- 

5 seurs conduit & une reduction des couts de fabrication, puisque le nombre de pieces est r^dult et qu'on 6vlte Tassem- 
blage. Par ailleurs, rutiiisation d'une structure non assembl6e permet une reduction du poids de I'ensemble. 
[0016] II est done souhaitable qu'en plus des proprietes habitueilement recherchees pour les ^l^ments de structure 
d'avions, a savoir une resistance m^anique eievee, une bonne tolerance aux dommages et une bonne resistance a 
la fatigue et aux dlff6rentes fomnes de corrosion, les tOles pr6sentent des caract^ristiques m^caniques homog&nes 

10 sur toute l'6paisseur, c'est-6-dire que les propri§t6s ne varient pas de maniere significative en fonction de I'epalsseur, 
typiquement entre 10 et 120 mm. D'autre part, plus on recourt ^ l'usinage, plus la stability k l'usinage est souhaitable, 
ce qui s'obtient par un faible niveau de contralntes internes. Or, il est connu que, pour une tole 6paisse, les caracte- 
ristiques m^caniques sont d'autant plus homogenes, et les contralntes internes d'autant plus reduites, que la tdle 
prSsente une faible sensibility k la trempe. 

15 [0017] Enfin, les ailes d'avions, notamment les avions de grande capacity, presentent un profil d'aile ga\b§, avec 
une courbure k la fois dans ie sens longitudinal et dans ie sens transversal. Cette forme complexe peut 6tre obtenue 
pendant reparation de revenu dans un autoclave, par formage sur un moule, en mettant en depression la face de la 
tdle du cdt§ du moule par rapport k la face oppos^e, k I'alde d'un vide partiel. 11 est imp^ratif que cette operation soit 
reussie, pour eviter ie rebut couteux d'une piece df orte valeur ajout^e, notamment pour les pieces de grande dimension. 

20 Le gage du succ6s reside dans un retour 61astique le plus faible possible pour une forme de moule donn^e, car le 
retour eiastique est le plus souvent difficile k controler. 

[0018] Le but de la pr6sente invention est de fournir des 6l6ments de structure d'avions presentant des propri6t6s 
au moins equivaientes k celles des memes elements realises en alliage 2024 k Tetat T351 en ce qui concerne les 
caracteristiques mdcaniques statiques, la tenacity, la Vitesse de propagation de fissures et la resistance k la conrosion, 
25 en utilisant des prodults lamin^s, files ou forges presentant un faible niveau de contralntes residueiles, une faible 
sensibiiite a la trempe et une bonne aptitude au formage au revenu. 

Objet del' Invention ' 

30 [0019] L'invention a pour objet un 6l6ment de structure, notamment un element d'intrados d'aile d'avion, realise k 
partir d'un produit lamlne, fil6 ou forge, en alliage de composition (% en poids) : 

Cu : 4,6 - 5,3 l^g : 0,10 - 0,50 IVIn : 0,15 - 0,45 SI < 0,10 Fe < 0,15 2n < 0,20 Cr < 0,10 autres elements < 0,05 chacun 
et < 0,15 au total, reste Al traite par mise en solution, trempe, traction contr6iee k plus de 1 ,5% de defonnation per- 
manenteet revenu. 

35 [0020] Get element presente Tune au moins des proprietes suivantes : 

limits d'eiasticite Rq 2 (s®"^ > 350 IVlPa, de preference > 370 MPa, 
- tenacite K^^ (sens L-T) > 42 MPaVm 

resistance k ia con-osion intercristailine de type P selon la norme ASTM G11 0. 

40 

[0021] L'invention a egalement pour objet un precede de fabrication d'un element de structure comportant : 

a) la coulee d'une plaque ou d'une biliette de la composition mentionnee ci-dessus, 

b) rhomogeneisation de cette plaque ou biliette, 

45 c) la transformation k chaud de cette plaque par laminage ou de cette biliette par fiiage ou forgeage pour obtenir 

un produit d'epaisseur superieure e 10 mm, 

d) la trempe du produit transforme k chaud, 

e) la mise en solution de ce produit, de preference k une temperature infeheure de moins de 1 0^'C k la temperature 
de fusion commen^ante de t'alliage, 

50 f) la traction contrdiee du produit jusqu'^ une deformation permanente de plus de 1 ,5%, 

g) le revenu du produit k une temperature superieure k 160^0, eventuellement associe k un fonnage, 

h) l'usinage du produit eventuellement fomie jusqu'^ ia forme finale de reiement de structure. 

[0022] Dans iecas ou le produit est une tola, la temperature d'entree au laminage a chaud est de preference inferieure 
55 d'au moins 40"C, et plus preferentiellement d'au moins SO^'C, k la temperature de mise en solution. 
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Description de I'lnvention 

[0023] L'invention repose sur la constatation qu'un alliage de type 2001 , avec certaines modifications de composition 
et una gamme de fabrication appropri^e, pouvait presenter un ensemble de propri^tds le rendant apte d rutilisation 
5 dans des structures d'avions, et plus partlculi&rement dans les Intrados d'alles d'avions commerclaux de grande ca- 
pacity, avec en plus des propri6t6s int^ressantes en mati^re de faibte sensibility & le trempe, de faibies contraintes 
rdsiduelles et de formage au revenu. 

[0024] Par rapport k Taliiage 2001 , la plage de teneur en cuivre est nettement decal^e vers le bas, tout en restant 
supyrieure d celle des alliages 2024 ou 2034 pour intrados, pour compenser, dans son influence sur la resistance 
10 m^canique, la falble teneur en magnesium. II est preferable de choisir une teneur en cuivre superieure k 4.8%, voire 
k 4,9% ou m§me 5%. La teneur en magnesium est du m§me ordre que dans I'alliage 2001 , et de pryf^rence situ^e 
entre 0,20 et 0,40%. Le rapport Cu/Mg est ainsi pratiquement toujours superieur^ 10, contrairement & Tenseignement 
du brevet US 5652063, qui pr^conise un rapport Cu/Mg comphs entre 5 et 9. 

[0025] La teneur en manganese est contrdi^e dans une plage relativement ytrolte. En dessous de 0,15%, on ris- 
15 queralt d'avoir un grain trop gros ; au-dessus de 0,45%, on obtlent une structure non recristallisee qui n'est pas favo- 
rable k la maftrise des contraintes r^siduelies. Un domaine pr^fyrentiei est comphs entre 0,25 et 0,40%. 11 est k noter 
que, pour la mSme ralson, et contrairement k I'enseignement du brevet US 5593516, t'alliage ne comporte aucun autre 
yi^ment anti-recristallisant tei que le vanadium ou le zirconium. 

[0026] Les teneurs en fer et en silicium sont maintenues respectivement en dessous de 0,15 et 0.1 0%, et de pr^f^- 
20 rence en dessous de 0,09 et 0.08%, pour garantir une bonne tenacity. L'ailiage peut comporter jusqu'^ 0,2% de zinc, 
cette addition ayant un effet favorable sur la resistance mdcantque, sans risque pour d'autres proprietes, comme la 

resistance k la corrosion. 

[0027] La gamme de transformation comporte la coulee d'une plaque ou d'une bitlette, un rechauffage ou une ho- 
mogeneisation a une temperature proche de la temperature de fusion commen9ante de I'alliage et une transformation 

S5 k cliaud par laminage, filage ou forgeage. Dans le cas du laminage, celui-ci peut comporter une passe, dite d'eiargis- 
sement, dans le sens perpendiculaire a celui des autres passes, et destine k ameiiorer I'isotropie du produrt. La tem- 
perature de transformation k chaud se situe, de preference, a un niveau legerement plus bas que celle qu'adopterait 
I'iiomme de metier en reference k la temperature de mise en solution. Ainsi, en ce qui concerne le laminage, la tem- 
perature d'entree se situe, de preference, k au moins 40°C, voire 50*^C, en dessous de la temperature de mise en 

30 solution, et la temperature de sortie de 20 k 30^*0 en dessous de la temperature d'entree. 

[0028] Le produit est soumis ensuite k une mise en solution aussi complete que possible, k une temperature proche, 
par exemple moins de 10®C en dessous, de la temperature de fusion commengante de ralliage, tout en evitant la 
brulure. Cette temperature se situe entre 520 et SSS'^C. La qualite de ia mise en solution peut etre contr6iee par analyse 
enthalpique differentielle. Le produit est ensuite trempe, par exemple par immersion dans I'eau froide, de maniere k 

35 assurer une Vitesse de refroidissement comprise entre 1 0 et 50'*C/s. Apres la trempe, le produit est tractionne jusqu'^ 
une deformation pemianente d'au moins 1 ,5%, de maniere k ie detensionner et k ameiiorer sa ptaneite. 
[0029] Pour ralliage selon Tinvention, cette traction a egaiement pour effet d'ameiiorer, par un effet d'ecrouissage, 
la ilmite d'eiasticrte apres revenu, de sorte qu'on peut qualifier I'etat obtenu d'etat T851, comme s'il s'agissait d'une 
passe specifique d'ecrouissage apres trempe. Comme indlque plus haut. le revenu proprement dit peut s'effectuer en 

40 meme temps que ta mise en fonme du galbe de t'intrados. Ce revenu est effectue de preference k une temperature 
superieure k 160°C (et plus preferentiellement > 1 TO'^C), d'une duree pemiettant d'atteindre le pic de limite d'eiasticite, 
comme pour un etat T6. Typiquement, un revenu de temps equivalent k celui correspondant ^ 12 a 24 h a une tem- 
perature de 173^C est effectue ; toute combinaison temps-temperature permettant d'atteindre le pic de revenu de 
ralliage est utilisable. 

45 [0030] La structure metallurgique obtenue est. k I'inverse de celle des alliages 2024 et 2034, fortement recristallisee, 
avec un taux de recristatlisation depassant toujours 70%, et le plus souvent 907o, sur toute I'epaisseur 
[0031] Les elements de structure selon l'invention presentent un compromis de propri6tes (caracteristiques meca- 
niques statiques, tenacite, Vitesse de propagation de fissures, resistance k la corrosion) qui les rendent aptes a etre 
utilises dans la construction aeronautique, et notamment k la fabrication d'intrados d'ailes. De plus, ces elements 

so peuvent dtre aisement realises par usinage et fomnes au revenu. Enfin, i'alliage utilise se reveie facilement soudable 
par les techniques habituelles, ce qui peut permettre de reduire te nombre des assemblages rivetes. 

Exemples 

55 Exemple 1 

[0032] On a prepare 6 alliages dont la composition est indiquee au tableau 1 . L'ailiage A est un alliage 2024-T3 de 
composition habttuelle pour I'application intrados de voilure. L'ailiage B est un alliage entrant dans le domaine de 
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composition d6crit dans le brevet US 5662063, mais sans addition d'argent. Ualliage C est confonne k {'invention. Les 
ailiages D et E ne different de I'alliage C que par un silicium plus eleve pour D, un manganese et un cuivre plus eieves 
pour E et F, et une addition de zirconium pour F. 

5 Tableau 1 



10 



Ailiage 


Si 


Fe 


Cu 




Mg 


Ti 


Zr 


A 


0,07 


0,07 


4,11 


. 0,53 


1,28 


0,008 




B 


0.06 


0,08 


4,73 


0,30 


0,67 


0,065 




C 


0.05 


0,08 


5,26 


0,30 


0,28 


0,062 




D 


0,15 


0,08 


5,28 


0,30 


0,31 


0,065 




E 


0.07 


0,10 


5,64 


0,99 


0,29 


0,012 




F 


0,06 


0,08 


5,47 


0.67 


0,29 


0,014 


0.11 



[0033] Des plaques coulees de section 380 x 120 mm ont ete homogeneisees, laminees a chaud h T^paisseur 22 
mm, mises en solution, tremp^es ^ I'eau frolde, tractlonn^es ^ 2,3% de dSfomiatlon pemnanente et revenues. Les 
parametres de I'homogdneisatlon, du laminage k chaud (temperatures d'entr§e), de mise en solution et de revenu sont 
20 Indlques au tableau 2. 



Tableau 2 



25 
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Ailiage 


Homog^ n^isation 


Laminage d Chaud (entree) 


Mise en Solution 


Revenu 


A 


4h 490"C 


467'C 


3h a 497*C 




B 


4h 490*»C 


467'C 


3h a518*»C 


16ha ns'^C 


C 


4h 490*C 


467»C 


6h k 527*C 


16h& 173*C. 


D 


4h 490"C 


472»C 


6h&527*C 


16h& 173'C 


E 


1h520"C 


479*C 


6h k 527»C 


16ha 173»C 


F 


1h520»C 


474'C 


6h&527»C 


16ha 173'C 



[0034] On a mesure sur les tdles traltees les caracteristiques mecaniques : resistance a la rupture R„ (en MPa), 
35 limite d'elasticite conventlonnelle k 0,2% Rq^ (en MPa) et allongement k la rupture A (en %), sur des eprouvettes de 
traction de section circulaire selon la norme ASTM B 557, pr6lev6es k ml-6palsseur dans les sens L et TL (3 6prouvettes 

par cas). 

[0035] On a mesuri dgalement la tenacity par le facteur d'intensite critique de contrainte K^^ (en MPaVm) mesur^, 
selon la norme ASTM E 399, sur des 6prouvettes CT20 pr6iev6es k quart-dpaissaur dans les sens L-T et T-L (2 
40 eprouvettes par cas). 

[0036] L'ensembte des r^sultats est regroup^ au tableau 3. 



Tableau 3 



45 



Aliiage 




Ro,2 (L) 


A(L) 


Rm (TL) 


Ro.2 TL) 


A(TL) 


Kic(L-T) 


Kic(T-L) 


A 


472 


362 


21,3 


467 


321 


21,4 


41,8 


40.5 


B 


476 


439 


12,5 


475 


427 


11.2 


41.3 


34,6 


C 


458 


396 


13,9 


463 


384 


12,6 


45,4 


42,9 


D 


460 


397 


13,6 


465 


387 


12,2 


40,5 


36,4 


E 


488 


423 


10,5 


480 


403 


9,4 


36,8 


29,3 


F 


480 


418 


11,6 


481 


402 


10.1 


40.2 


33.6 



[0037] On constate que i'ailiage C selon ('invention conduit k une limite d'elasticite nettement superieure k celle du 
. 20i24, et un peu plus f albie que celle des ailiages B, E et F. L'allongement est plus falbte que pour le 2024, mais meilieur 
que celui des ailiages B. D, E et F. La tenacity est la meilleure de tous les ailiages testes. On a done un compromis 
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favorable de ces diverses propri6t6s. En particuller, les r6sultats montrent I'effet d6favorable, k la fols sur la t6naclt6 
et rallongement, d'une augmentation de ia teneur en silicium et en manganese, ainsl que d'une addition de zirconium. 
[0038] On a proc^d^ par allleurs k des essals acc6l6r6s de corrosion intercristalllne sur des ^chantlilons des 6 
alliages, k l'6tat T351 pour I'alllage 2024 (A) et T851 pour les autres, en surface et k coeur, selon ia norme ASTM 
G110. On note le type de corrosion observe : P pour piqOres, I pour con^slon Intercristalllne et P + I pour les deux. 
On mesure la profondeur maximum (P max en ^im), la profondeur de corrosion Intercristalllne (P CI en ^im) et le 
pourcentage de corrosion Intercristalllne sur I'dchantillon. Les r^suitats sont indiquds au tableau 4 : 



Tableau 4 



All. 


Surf. 


Surf. 


Surf. 


Surf. 


Coeur 


Coeur 


Coeur 


Coeur 


Type 


P max 


PCI 


%CI 


Type 


P max 


PCI 


%Cl 


A 


l+P 


160 


70 


10 


l + P 


260 


260 


60 


B 


P+l 


130 


30 


10 


P+l 


160 


60 


10 


C 


P 


150 






P 


120 






D 


P 


150 






P 


120 






E 


P 


200 






P 


140 






F 


P 


220 






P 


170 







[0039] On observe que i'alliage selon I'lnvention pr^sente ia seconde meliieure resistance a la corrosion inter cris- 
talline en surface, et ia meilleure k coeur. La difference entre les r6sultats k coeur et en surface est faible, ce qui est 
une proprlete favorable lorsque reiement de structure est fabrique par usinage. 

[0040] On a compare enfin, pour les alliages A et C, les vitesses de propagation de fissures de fatigue da/dn dans 
la direction T-L, en mnn/cycle, pour des valeurs de AK comprises entre 15 et 30 IVIPa-^/m, selon la nomne ASTM E647. 
Les r^sultats (2 essais par alliage) sont indiqu§s au tableau 5. 



Tableau 5 



Alliage 


lOiy^PaVm 


ISMPaVm 


20 MPaVm 


25 MPa^m 


30 MPaVm 


A 


6,2 10-5 


3,8 10-^ 


8,3 10-^ 


1,8 10-3 


3,8 10-3 


A 


6,3 10-5 


3,8 10-^ 


8,710-^ 


1,9 10-3 


3,6 10-3 


C 


1,2 10-4 


4,0 10-^ 


8,6 10-4 


1,5 10-3 


2,6 10-3 


C 


1,2 10*^ 


4,2 10-4 


9,6 10"^ 


1,8 10-3 


3,1 10-3 



[0041] On observe que les r^suitats sont k peu pr^s comparables pour tes deux alliages. 
Exemple 2 

[0042] On a mesurd ie niveau de contraintes residuelles sur des t6les d'6paisseur 40 mm en alliage 2024, 2034 et 
selon I'invention. traitees toutes trots au meme dtat T351 . Les compositions (% en poids) sont donnSes au tableau 6 : 



Tableau 6 



Alliage 


Si 


Fe 


Cu 


Mn 


Mg 


Ti 


Zr 


2024 


0,12 


0,20 


4,06 


0,54 


1,36 


0,02 




2034 


0,05 


0,07 


4.30 


0,98 


1,34 


0,02 


0,10 


Invent. 


0.05 


0,07 


5,12 


0,35 


0,29 


0,02- 





[0043] La methode de mesure des contraintes residuelles est la methode du barreau decrite dans le brevet EP 
07311 85 de la demanderesse. On a mesure les fieches et f-n. dans les sens L et TL (en microns) et calcuie dans les 
deux cas le quotient fe/l^, I'epaisseur e et ta longueur I du barreau etant exprimes en mm. Les resultats sont donnes 
au tableau 7 : 
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Tableau 7 



5 



alliage 


e (mm) 


1 (mm) 


fL Oim) 


fLe/|2 


fTL{^ni) 




2024 


40 


180 


210 


0.26 


120 


015 


2034 


40 


■ 180 


147 


0,18 


129 


0,16 


invention 


40 


180 


46 


0,06 


4 


0,005 


invention 


80 


385 


84 


0.05 


136 


0.07 



[0044] On constate que, contrairement aux eprouvettes en alliage 2024 ou 2034, celles selon I'Invention pr^sentent 
une fleche telle que ie produit fe est inferieur k 0,10 i^, ce qui est, comme on peut ie voir dans le brevet EP 0731185 
mentionnd ci-dessus, i'indication d'un falble taux de contraintes internes. 

[0045] On a mesure, par analyse d'image sur des micrographies des 4 ^chantilions precedents, ie taux de recristal- 
lisaticn (en %) en surface, k quart-^paisseur et k coeur. 
[0046] Les rdsuttats sont indiquds au tableau 8 : 



Tableau 8 



20 



Alliage 


e (mm) 


Surface 


Taux recrist. (quart-6p.) 


Taux recrist. (k coeur) 


2024 


40 


80 


60 


30 


2034 


40 


12 


0 


0 


Inv. 


40 


100 


100 


100 


Inv. 


80 


100 


100 


100 



[0047] On constate que I'alliage selon I'Invention pr6sente, a l*6tat traits, une structure completement recristalllsee 
dans toute i'6paisseur du produit.. 

Exempie 3 

[0048] On a mesure sur des echanttllons selon I'Invention, d'6paisseur 15, 40 et 80 mm, traites a r6tat T85i , avec 
une temperature d'entr6e au laminage k chaud de 475**C, une mise en solution de 2 h ^ 528*'C, et un revenu de 24 h 
k 173'C, les caracterlstiques mecaniques statiques (limite d'6lasticit6 Rq^ et resistance a la rupture en MPa et 
allongement A en %)) a quart-epaisseur et k mi-epalsseur, dans les sens L et TL. L'ensemble des resultats est reproduit 
au tableau 9. lis montrent la falble Evolution des proprldt^s en fonctlon de I'^palsseur, resultant d'une falble sensibility 
k la trempe. 



Tableau 9 



e (mm) 


Pr6l6v. 


^0,2(L) 






*^0,2(TL) 






15 


^ep. 


400 


451 


13,6 


392 


458 


12.1 


40 


1^6p. 


387 


439 


13,7 


376 


448 


11.2 


80 


l^ep. 


388 


436 


11,4 


376 


443 


9,8 


80 


H6p. 


410 


466 


11,9 


467 


400 


9,7 



[0049] Cestdles sontparticuli^rementadapt^es k la fabrication d'6l6ments d'intrados d'ailes d'avions parune gamme 
de fabrication comportant un usinage et une ou plusieurs operations de mise en fonne. 



Revendlcations 

1. Element de structure, notamment un element d'intrados d'alle d'avlon, realise k partir d'un produit lamine. file ou 
forge, en alliage de composition (% en poids) : 

Cu: 4,6 -5,3 . Mg : 0,10 - 0,50 Mn : 0,15 ■ 0,46 SI < 0.10 Fe < 0,15 Zn < 0,20 Cr < 0,10 autres 
elements < 0,05 chacun et < 0,15 au total, reste Al, traite par mise en solution, trempe, traction contrdiee k plus 
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de 1,5% de d6formation permanente et revenu. 



2. 



Element de structure seion la revendicatiori 1 , caract6ris6 en ce que Si < 0,08%. 



3. 



Element de structure selon Tune des revendications 1 ou 2, caract6ris§ en ce que Fe < 0,09%. 



4. 



Element de structure selon Tune des revendications 1 k 3, caract^risd en ce que Cu > 4,8%, et, de pr^fdrence, > 
4,9%. 



5. 



Element de structure selon I'une des revendications 1 k 4, caract§ris6 en ce que Cu > 5%. 



6. Element de structure selon I'une des revendications 1 k 5, caracterise en ce que Mg est compris entre 0,20 et 
0,40%. 

7. Element de structure selon I'une des revendications 1 k 6, caract6ris§ en ce que Mn est compris entre 0,25 et 
0,40%. 

8. Element de structure selon Tune des revendications 1 a 7, caracterise en ce qu'il pr^sente une limite d'dlasticit^ 
Rq^ (sens TL) > 350 MPa, et de pr6f6rence > 370 MPa. 

9. EI6ment de structure selon I'une des revendications 1 a 8, caracterise en ce qu'il presente une tenacite K^,. (sens 
L-T) > 42 MPa>/m. 

10. Element de structure seion I'une des revendications 1 k 9, caracterise en ce qu'il presente une resistance a la 
corrosion intercristalline de type P selon la norma ASTM G11 0. 

11. Element de structure selon I'une des revendications 1 a 1 0, caracteris6 en ce que la mise en solution a lieu k une 
temp6rature inf6rieure de moins de 10'C k la temperature de fusion commengante de ralliage. 

12. Element de structure selon I'une des revendications 1 d 11, caract^risd en ce que le revenu est pratique k une 
temperature > ISO'^C (de preference > 170'*C). 

13. Element de structure seion I'une des revendications 1^12, caracterise en ce que le revenu est pratique en meme 
temps qu'une operation de formage. 

14. Element de structure selon Tune des revendications 1^13, caracterise en ce qu'il presente dans toute i'epaisseur 
un taux de recristallisation supeheur k 70%, et de preference k 90%. 

15. Element de stmcture seion I'une des revendications 1 k 14, caracterise en ce qu'il fait partie d'un intrados d'alle 
d'avlon. 

16. Element de structure selon I'une des revendications 1 k 14, caracterise en ce qu'il est obtenu par usinage. 

17. Element d'intrados d'aile d'avion selon ta revendication 16, caracterise en ce que la peau et les raidisseurs sont 
obtenus par I'usinage d'un meme produit de depart. 

18. Element de stmcture selon I'une des revendications 1 6 ou 1 7, caracterise en ce qu'il presente, apres usinage, une 
fieche f dans les sens L et TL telle que : 



•f etant exprime en p,m, e etant I'epaisseur de reiement et I la longueur de reprouvette en forme de ban-eau en mm. 
19. Precede de fabrication d'un element de structure comportant : 

a) la coulee d'une plaque ou d'une btllette de la composition : 

Cu : 4,6 - 5,3 Mg : 0,10 - 0,50 Mn : 0,15 • 0,45 Si < 0,10 Fe < 0,1 5 Zn < 0,20 Cr < 0,10 autres elements < 0,05 
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chacun et < 0,15 au totalTreste aluminium, 

b) rhomogeneisation de cette plaque -ou billette, 

c) la transfomr^ation k chaud de cette-plaque par laminage ou de cette billette par fiiage ou forgeage pour 
obtenir un produit d'^paisseur sup^rleure k 10 mm, 

d) la trempe du produit transfomie a chaud, 

e) la mise en solution de ce produit, de prSf^rence k una temperature Infdrieure de moins de 1 0*C k la tem- 
perature de fusion commen^ante de Talliage, 

f) la traction contrdlee du produit jusqu'a une deformation permanente de plus de 1 ,5%, 

g) le revenu du produit k une temperature superieure k ^SO'*C, eventuellement associe k un formage, 

h) I'usinage du produit eventuellement forme jusqu'd la forme finale de reiement de structure. 

20. Procede selon la revendication 1 9, caractehse en ce que la plaque ou la billette coulee a une teneur en Cu > 4,8%, 
et de preference > 4,9%. 

21. Procede selon la revendication 19 ou 20, caractehse en ce que la plaque ou ia billette coulee a une teneur en Mg 
comprise entre 0,20 et 0,40%. 

22. Procede selon I'une des revendications 19^21, caractehse en ce que la plaque ou la billette coulee a une teneur 
en Mn comprise entre 0,25 et 0.40%. 

23. Precede selon I'une des revendications 19 ^ 22, caracterise en ce que le revenu est effectue k une temperature 
>170*C. 

24. Precede selon Tune des revendications 19 a 23, caracterise en ce que produit est une tdle obtenue par laminage 
k chaud avec une temperature d'entree infeheure d'au moins 40'*C (et de preference d'au moins 50^*0) k la tem- 
perature de mise en solution. 
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